东 型 电动 飞机 气动 特性 数值 模拟 与 风 洞 实验 


KHR , 佟 刚 ', 李 亚 东 ”, 王 锋 ', 周 国庆 
CL 沈阳 航空 航天 大 学 辽宁 通用 航空 重点 实验 室 ,110136 沈阳 ;2. 沈阳 飞机 设计 研究 所 飞行 控制 部 ,110035 沈阳 ) 


摘 要 :为 了 验证 某 型 大 展 统 比 电动 飞机 气动 设计 的 合理 性 以 及 为 飞行 性 能 及 品质 计算 提供 数据 ， 
采用 有 限 体 积 法 离散 求解 三 维 可 压 雷诺 平均 Navier-Stokes 方程 ,并 选用 Spalart-Allmaras 35 7 8t 78 
对 该 电动 飞机 流 场 进行 CFD 数值 模拟 。 结 果 表 明 ,该 型 电动 飞机 气动 设计 合理 ,巡航 速度 升 阻 比 最 
高 可 达 23 ,具有 较 高 气动 效率 ;通过 CFD 数值 模拟 得 到 了 全 机 升力 系数 、 阻 力 系 数 和 升 阻 比 。 为 了 验 
证 CFD 计算 结果 ,对 该 型 电动 飞机 进行 了 缩 比 模型 风 洞 实验 ,结果 显示 ,CED 数值 模拟 法 计算 结果 与 
风 洞 实验 结果 高 度 吻合 ,说 明 CFD 计算 结果 准确 。 该 方法 可 为 大 展 弦 比 电动 飞机 气动 设计 提供 指导 。 
关键 词 :电动 飞机 ;气动 特性 ;CFD 数值 模拟 ; 风 洞 实验 ; 升 阻 比 
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Aerodynamic characteristics numerical simulation and wind tunnel 
test of a certain electric powered aircraft 
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2. Flight Control Department , Shenyang Aircraft Design Institute, 110035 Shenyang, China) 


" Abstract :In order to verify the rationality of the aerodynamic design of a large aspect ratio electric aircraft 
and provide data for the calculation of flight performance and quality , the finite volume method is used to 
discretely solve the three-dimensional compressible Reynolds-averaged Navier-Stokes equation and the 
Spalart-Allmaras turbulence model is selected for this electric aircraft. CFD numerical simulation of aircraft 
flow field. The results show that the aerodynamic design of this type of electric aircraft is reasonable , the 
lift-drag ratio at cruising speed can reach up to 23 , and it has high aerodynamic efficiency ; the lift coeffi- 
cient , drag coefficient and lift-drag ratio of the whole aircraft are obtained through CFD numerical simula- 
tion. In order to verify the CFD calculation results ,a scaled model wind tunnel experiment was carried out 
for this electric aircraft. The results show that the CFD numerical simulation method results are highly con- 
sistent with the wind tunnel experimental results , indicating that the CFD calculation results are accurate. 
This method can provide guidance for the aerodynamic design of large aspect ratio electric aircraft. 
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从 飞机 诞生 以 来 ,人 类 出 行 的 交通 方式 就 发 生 
T BEBO AE 。 飞 机 在 为 人 类 带 来 便利 的 同 
时 ,也 对 生态 环境 造成 了 一 定 的 负面 影响 。 西 方 发 
达 国家 要 求 发 展 绿色 航空 ,降低 飞机 使 用 时 对 环境 
的 污染 ,其 中 美国 航空 航天 局 (NASA ) 提出 了 一 系 
列 技术 方案 并 展开 相关 研究 。 中 国航 空 工业 集团 也 
坚持 发 展 环境 友好 型 航空 战略 。 这 些 策略 能 一 定 程 
度 上 缓解 环境 压力 ,但 无 法 从 根本 解决 问题 ,而 新 能 
源 电动 飞机 的 问世 为 解决 环境 问题 提供 了 可 能 。 
目前 电动 飞机 正 处 于 起 步 阶段 ,受到 电池 技术 
制约 ,目前 已 经 问世 的 电动 飞机 主要 为 四 座 以 下 的 
小 型 通用 飞机 。 同 时 ,续航 时 间 与 航程 短 往往 是 限 
制 电动 飞机 广泛 使 用 的 主要 原因 。 提 升 续航 时 间 与 
航程 的 直接 方法 无 外 乎 是 提高 气动 效率 、 提 高 动力 
提 邯 气动 效率 无 疑 是 最 重要 的 。 因 此 电动 飞机 气动 
和 气动 参数 计算 就 成 为 电动 飞机 研制 的 关键 技 
术 5) 目 前 ,气动 参数 获取 主要 有 3 种 途径 :CFD 数值 
模拟 、 风 洞 试验 以 及 气动 参数 辨识 试验 。 
〇 国外 学 者 对 飞机 气动 参数 的 获取 展开 了 一 系列 
。Suresh 等 四 为 了 提高 气动 效率 介绍 了 一 种 非 
EHLE“ C- Wing" ,并 使 用 CFD 数值 模拟 法 研究 了 
VeDDRIM2S ^h JI SERE. Boelens [xf X-31 战 
3pBLIU CFD 数值 模拟 法 计算 了 其 气动 性 能 ,并 与 
网 测试 验 数 据 进行 了 对 比 。Bitencourt 48/5. 基于 
ci 数值 模拟 法 研究 了 飞机 的 气动 性 能 和 飞行 稳定 
性 过 Owens 45" 1g NASA 的 兰 利 研究 中 心 使 用 低速 
风 酒 开展 自由 飞 实验 技术 研究 ,并 使 用 动态 测试 技 
术 , 获 得 飞行 器 气动 特性 。Chowdhary 等 中 采用 3 种 
递 推 参数 估计 算法 对 两 架 飞 机 实际 飞行 数据 气动 参 
数 估计 ,并 对 比 了 3 种 递 推 参数 估计 算法 的 准确 性 。 
Lichota 等 根据 飞行 数据 记录 器 存储 的 参数 ,在 
MATLAB 中 通过 极 大 似 然 法 对 飞机 动 导数 进行 识 
别 ,研究 了 初始 值 对 结果 的 影响 。 
国内 学 者 对 于 飞机 气动 参数 获取 也 开展 了 一 系 
列 的 研究 工作 。 卫 海 楼 等 "针对 某 轻型 通用 飞机 
使 用 CFD 数值 模拟 法 研究 了 外 挂帅 舱 后 飞机 的 气 
动 参数 。 醉 帮 猛 等 "利用 超级 计算 机 求解 了 雷诺 
平均 N-S 方程 ,计算 并 评估 了 大 量 飞行 器 气动 外 形 
方案 并 对 机 翼 进 行 了 多 目标 优化 设计 。 张 顺 等 
使 用 CFD 方法 研究 了 螺旋 桨 滑 流 效应 对 新 舟 60 运 
输 机 气动 特性 的 影响 ,通过 对 比 实验 结果 验证 了 该 
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数值 模拟 方法 的 准确 性 。 崔 飞 等 在 大 型 低速 风 
洞 中 建立 了 试验 系统 ,开展 了 稳 态 飞行 和 大 迎 角 飞 
行 等 自由 飞 试验 ,并 将 实验 结果 与 仿真 结果 进行 了 
对 比 。 周 林 等 "以 某 型 民用 运输 机 为 研究 对 象 , 开 
展 了 高 低速 变 雷 诺 数 风 洞 试验 ,得 到 了 雷诺 数 对 大 
展 弦 比 运输 机 气动 特性 的 影响 规律 。 简 光 圣 等 
建立 了 某 飞 机 刚体 运动 的 六 自由 度 非 线 性 动力 学 模 
型 ,使 用 拆 分 进化 算法 辨识 该 型 飞机 的 纵向 气动 力 
参数 ,并 与 最 小 二 乘法 .普通 粒子 群 算法 的 辨识 结 
进行 了 对 比 。 宋 屹 ' 针对 稳 态 控制 状态 下 的 有 控 
飞行 器 ,采用 极 大 似 然 估 计 等 统计 方法 计算 姿态 信 
息 ,利用 气动 特性 的 先 验 知识 和 有 约束 最 小 二 乘 佑 
值 的 方法 进行 了 气动 参数 辨识 。 

虽然 国内 外 在 电动 飞机 研制 方面 取得 了 一 定 成 
果 , 但 都 偏向 于 工程 应 用 。 为 了 弥补 电动 飞机 电池 
在 续航 时 间 和 航程 上 的 不 足 , 常常 采用 大 展 强 比 机 
翼 以 提高 升 阻 比 ,这 使 得 电动 飞机 在 气动 布局 方面 
与 油 动 飞机 存在 一 定 差异 。 而 上 述 文献 的 研究 对 象 
都 是 油 动 飞机 ,国内 外 很 少 有 和 针对 大 展 弦 比 电 动 飞 
机 整 机 气动 性 能 分 析 与 电动 飞机 风 洞 实验 的 文章 。 
本 研究 以 某 型 大 展 弦 比 电 动 飞 机 为 研究 对 象 ,基于 
雷诺 平均 Navier-stokes 方程 和 Spalart-Allmaras Yim iù 
模型 对 飞机 进行 CFD 数值 模拟 。 为 了 验证 数值 模 
拟 的 准确 性 ,在 中 航 工业 气动 院 对 飞机 进行 缩 比 模 
型 风 洞 试验 。 通 过 CFD 数值 模拟 与 风 洞 试验 结 
对 比 ,验证 了 本 研究 方法 的 准确 性 。 


1 研究 对 象 


某 型 大 展 弦 比 电动 飞机 实体 如 图 1 所 示 。 飞 机 
为 单一 构 型 ,飞行 过 程 中 起 落架 不 收 起 。 电 动 飞 机 
具体 参数 如 表 1 所 示 。 


图 1 电动 飞机 实体 


[17] 


Fig.1 Electric aircraft 
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表 1 电动 飞机 主要 参数 


Tab.1 Main parameters of electric aircraft 


参数 数值 
起 飞 重量 /kg 500 
机 翼 参 考 面积 /m? 12 
PES ACIE Km 0. 868 
3UJÉ/m 14.5 
JE rU 17.5 
质心 位 置 30% MAC 


2 整 机 无 动力 CFD 数值 模拟 


这 基于 Workbench 软件 中 的 Fluent 模块 ,采用 有 
UHR 离散 求解 三 维 可 压 雷 诺 平 均 Navier-stokes 
方程 ,扩散 项 采用 中 心 差分 格式 ,对 流 项 采用 二 阶 迎 
把 稳 式 ,时 间 差分 格式 采用 时 间 隐 式 格式 。 数 值 模 
拟 而 采用 风 洞 雷诺 数 进行 计算 。 


21^ 控制 方程 与 灌流 模型 


2d: 控制 方程 
〇 本 研究 数值 模拟 采用 有 限 体积 法 离散 求解 三 维 
uS WEM Navier-stokes 77 fà! , 
过 连续 性 方程 (质量 守恒 方程 ) 的 微分 形式 方程 
整理 后 如 下 。 


gp, 9 " 
ar a un Wd un) 


RP sp 为 空气 密度 ;uw D i TIERE 43H sex, 为 在 
i 方向 的 位 移 。 

加 入 由 黏 性 引起 的 剪 应 力 项 运动 方程 (动量 守 
恒 方 程 ) 的 微分 形式 方程 为 


ð 0T ; 
T + ox, (2) 
式 中 :p 为 流体 压力 ;w 为 7 方向 的 速度 分 量 ;7, 为 前 
应 力 张 量 。 
能 量 方程 (能 量 守恒 方程 ) 的 微分 形式 方程 整 
理 后 如 下 。 
S (oH) + S-(upH) = -up +u; -q;) (3) 
ðt ox, ^! óx; d d 


APH ON MR q 为 i 方向 上 的 热 通 量 。 
2.1.2. 沸 流 模型 

飞机 流 场 数 值 模拟 精度 很 大 程度 上 取决 于 潮流 
模型 的 选择 。Spalart-Allmaras 漠 流 模型 是 根据 经 验 


0 0 
= 2) 十 一 一 .u.)— — 
m (pu;) Bw, Pu) 


AN drum 


Chinay iAd HHT] 
C hInaAIiVmpTraHT1 | 


和 量 纲 分 析 得 到 的 单一 运输 方程 模型 ,对 于 解决 复 
杂 边 界 层 的 绕 流 问题 效果 很 好 ” 。 相 对 于 两 运输 
方程 模型 ,计算 量 小 、 稳 定性 高 ,因此 选用 Spalart- 
Allmaras 沸 流 模型 进行 流 场 求解 。 
Spalart-Allmaras [x 7531 E H] — ^P 2& T ia Jii 27) Rh 
性 系数 v. 的 方程 使 方程 组 封闭 , 即 
v, 2 vf, (4) 
式 中 : 彤 为 阻尼 系数 ;> 为 清流 运动 茜 性 系数 。 
Spalart-Allmaras 济 流 模型 运输 方程 为 
a (p?) 7G, & D, - Y, (5) 


AF: G, D, Y, HD ma Do Pe AE JC s PE EC 
TAERE, KARZAT s 


G, - CupSy 
Ira 7 vy 
H" SE jx( te) +Co[ 下 | (6) 
~ 、2 
Y, = C pf, ri 
上 式 中 出 现 的 相关 模型 函数 如 下 。 
3 ~ 
EE. E. 
fa y +, NX y 
Sos, Z _1__X 
| 1 + 
1 (T7) 
_1 /du ou, B 1 4 C$, 45 
dic 2 E. c hs =E E qu. 
g-reC(r* -r),r2— 
Sid? 
Exp DU SOS REPRE 。 
Ca 0.1335, C, 0.622, os 2273, 
Ca 1 +C 
Gr ban r t~ 6520:3, 
K O s 
Ca 22.0, xk 0.4187 (8) 


2.2 计算 网 格 


精确 度 和 求解 时 间 是 计算 流体 动力 学 ( CFD) 
仿真 中 的 关键 问题 ,这 2 个 问题 都 高 度 依赖 网 格 特 
点 ,需要 不 同类 型 的 网 格 划分 元 素来 求解 各 种 几何 
形状 和 流 态 。 对 网 格 进行 反复 划分 ,采用 多 种 网 格 
划分 方案 ,经 过 多 次 初步 试 算 以 及 网 格 无 关 性 计算 
后 ,将 本 算 例 中 模型 体 网 格 设置 为 Poly-Hexcore JÉ 
式 , 即 在 远离 飞机 模型 处 使 用 六 面体 网 格 , 在 靠近 飞 
机 模型 处 使 用 多 面体 网 格 过 渡 。Poly-Hexcore 网 格 


形式 如 图 2 所 示 。 相 对 于 传统 的 四 面体 非 结 构 网 
格 ,Poly-Hexcore 不 仅 在 网 格 划 分 时 能 节省 大 量 时 
间 ,计算 时 间 也 能 减少 1/5 。 


图 2  Poly-Hexcore 网 格 形式 
Fig.2  Poly-Hexcore grid form 
SIRS SEU KHET, KOLA 
| wp ie d mm , 流 场 域 
最 大 尺寸 为 4000 mm。 为 了 减少 计算 网 格 采用 
mt 围绕 飞机 半 模 建立 一 个 长 方 体 网 格 
计算 域 ,长 方 体 计算 域 长 为 175 m, 宽 为 55 mm, 高 为 
1603。， 半 模 网 格 数量 为 994 969。 为 了 便于 展示 ， 
对 网 格 模型 进行 对 称 处 理 , 全 模 飞 机 面 网 格 如 图 3 
BE , 流 场 域 网 格 如 图 4 所 示 。 


2 


V 


chinaX 


图 3 全 模 飞 机 面 网 格 
Fig.3 Full model airplane surface mesh 


: m 2 

2j 
EDD 
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图 4 流 场 域 网 格 
Fig.4 Flow field mesh 
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2.3 计算 状态 


对 整 机 在 以 下 条 件 进行 数值 模拟 ,风速 为 了 = 
30 m/s, 飞机 迎 角 为 -4°、 -2"、0" 2" 4°、6°、8°、 
10?.12?,14?,16?, 


2.4 数值 模拟 结果 分 析 


为 了 更 好 地 分 析 该 电动 飞机 的 气动 特性 ,数值 
模拟 结果 分 析 主 要 从 2 个 方面 展开 :电动 飞机 全 机 
气动 特性 和 机 到 表 面 压力 分 布 。 

2.4.1 电动 飞机 全 机 气动 特性 

压力 云图 以 风速 为 30 m/s, 迎 角 为 0° 条 件 下 的 
整 机 流 场 数 值 模拟 为 例 。 由 图 5 中 可 以 看 出 ,机 头 、 
机 驾 前 缘 和 尾 惨 前 缘 压 力 较 大 ,在 机 姻 上 表面 出 现 
明显 的 负 压 区 ,最 大 负 压 区 出 现在 机 咽 既 根 处 。 由 
于 该 电动 飞机 机 可 训 面 形状 上 突 下 平 , 流 过 上 轰 面 
的 气流 流速 大 于 下 经 面 ,因此 上 渗 面 的 压力 小 于 下 
经 面 ,上 下 恤 面 压 差 提 供 升力 。 

CFD 数值 模拟 得 到 的 全 机 升力 系数 .阻力 系数 
和 升 阻 比 结果 在 第 4 章 数值 模拟 结果 与 风 洞 试验 结 
果 对 比 中 详细 给 出 。 


Pressure 


Contour 1 
" 5.419e+002 


3.950e+002 
2.481e+002 


1.012e+002 

| 1 74.564e*001 
-1.925e1002 
-3.394e-002 
74.863e-002 
-6.332e+002 
—7.800e--002 


-9.269e+002 
[Pa] 


(a) PL3À ETE 


(b) PÈ FRETI 


图 5 压力 云图 
Fig.5 Machine pressure cloud chart 

2.4.2 MENDA 

为 了 进一步 研究 大 展 弦 比 电动 飞机 的 气动 特 
性 ,选取 风速 为 30 m/s, 迎 角 为 0° 条 件 下 的 机 喝 作 为 
研究 对 象 ,分 析 距 离 翼 根 23% 、50% 及 7596 3R e [vr 
置 剖 面 的 压力 分 布 ,具体 位 置 如 图 6 所 示 。 

图 7 给 出 了 上 述 位 置 机 可 剖 面 的 压力 分 布 , 横 
坐标 表示 压力 监测 点 在 风 轴 系 x 轴 上 的 位 置 。 如 图 
7 所 示 , 机 缀 前 缘 处 压力 最 大 ,前 2/3 LS E P 39 ri 
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压 差 较 大 ,后 1/3 H E FX TREE 28 ^ ME 
KILARAK Es BL FS 7 438 [5 OK , CFD 数 
值 模拟 的 电动 飞机 流 场 符合 实际 状况 。 
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图 6 机 可 剖面 压力 分 布 位 置 示意 图 
Fig.6 Airfoil profile pressure distribution position 
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>> 
3 过 整 机 无 动力 风 洞 试验 
[ov] 


人 无 动力 低速 风 洞 试验 在 中 航 工 业 气动 院 FL-8 
风 洞 中 完成 。 试 验 的 目的 是 研究 飞机 气动 力 的 基本 
特 钼 ,确定 气动 布局 的 设计 方向 ,并 为 飞行 性 能 及 品 
质 计算 提供 数据 输入 。 


3.1 实验 方法 


根据 试验 大 纲要 求 安装 支 杆 .天 平 . 电 机 及 整流 
日, 然后 固定 飞机 缩 比 模型 ,根据 试验 内 容 进行 试 
验 。 在 实验 过 程 中 通过 一 种 低速 风 洞 固定 转换 带 实 
现 强制 转换 。 模 型 缩 比 为 原型 机 的 1/6。 记 录 测 量 
天 平 输 出 的 升力 .阻力 等 信号 。 对 结果 数据 进行 了 
堵塞 修正 。 


3.2 实验 设备 


3.2.1 风 洞 
实验 在 中 航 工业 气动 院 FL-8 风 洞 中 完成 ,FL-8 
是 一 座 单 回路 扁 八 角形 低速 风 洞 ,试验 段 风 洞 横 截 
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面 面 积 为 3.5 m x2.5 m, 有 效 截 面积 为 7.685 m^ , X 
验 段 长 度 为 5.5 m, 风 洞 中 风速 最 高 可 达到 72 m/s; 
试验 段 平 均 亲 流 度 为 0.15% , 场 系数 为 1.0032。 实 
际 风 洞 及 飞机 缩 比 模型 安装 如 图 8 所 示 。 


D> 


图 8 风 洞 及 飞机 缩 比 模型 安装 
Fig.8 Wind tunnel and aircraft scale model installation 

3.2.2 测 力 天 平 

试验 天 平 为 内 式 六 分 量 小 载荷 电阻 应 变 片 天 平 。 
3.2.3 控制 系统 

迎 角 控 制 系统 采用 日 本 松下 伺服 电机 位 置 控制 
方式 ,通过 迎 角 传感器 实时 控制 改变 模型 的 迎 角 。 
这 套 系统 迎 角 控制 精确 ,角度 重复 精度 达到 x1', và 
服 了 由 于 支撑 系统 的 弹性 变化 而 带 来 的 角度 误差 ， 
保证 了 飞机 在 风 洞 试验 中 的 精度 要 求 。 


3.3 试验 结果 


试验 结果 在 第 4 章 数值 模拟 与 风 洞 试验 对 比 中 
给 出 。 


« 


4 数值 模拟 与 风 洞 试验 结果 对 比 


数值 模拟 计算 采用 风 洞 雷诺 数 进行 计算 。 

风 洞 试验 测 得 来 流 为 30 m/s 时 不 同 迎 角 下 的 
升力 系数 .阻力 系数 以 及 升 阻 比 结果 与 数值 仿真 结 
果 的 对 比 情况 如 图 9 ~ 图 11 所 示 。 

2.0 


1.8 上 一 = 一 CFD 数 值 模拟 结果 
一 e 一 风 洞 试验 结果 


迎 角 /(°) 
图 9 升力 系数 数值 模拟 结果 与 风 洞 实验 结果 对 比 


Fig.9 Comparison of lift coefficient numerical simulation 


results with wind tunnel test results 


由 图 9 可 知 ,CFD 数值 模拟 得 到 的 飞机 升力 系 
数 与 风 洞 试验 测 得 的 飞机 升力 系数 在 迎 角 较 小 时 保 
持 相 当 高 的 一 致 性 。 随 着 迎 角 增 大 到 飞机 失速 迎 角 
后 ,实验 测 得 的 升力 系数 略 小 于 CFD 数值 模拟 结 
果 。 整 体 来 看 CFD 数值 模拟 电动 飞机 升力 系数 结 
果 与 风 洞 实验 结果 高 度 吻合 ,最 大 误差 小 于 5% 。 

由 图 10 可 知 ,CFD 数值 模拟 得 到 的 飞机 阻力 系 
数 与 风 洞 试验 测 得 的 飞机 阻力 系数 保持 较 高 的 一 致 
性 。 随 着 迎 角 增 大 到 失速 迎 角 附近 时 ,实验 测 得 的 
阻力 系数 便 略 大 于 CFD 数值 模拟 得 到 的 阻力 系数 。 
最 大 误差 出 现在 迎 角 16* 时 ,最 大 误差 约 为 15% 。 
误差 的 产生 可 能 是 风 洞 实验 时 为 了 模拟 实际 飞行 

的 转换 位 置 , 将 转换 带 布置 在 机 辟 前 缘 附 近 。 随 着 
迎 角 的 变化 ,转换 带 上 的 斜坡 型 或 钻石 型 粗糙 颗粒 
斥 流 的 角度 发 生变 化 ,加 大 了 局 部 流动 , 带 来 额外 


一 一 CFD 数 值 模拟 结果 
一 e 一 风 洞 试验 结果 


迎 角 /(°) 


_C 和 名 10 阻力 系数 数值 模拟 结果 与 风 洞 实验 结果 对 比 
rd 10 Comparison of drag coefficient numerical simulation 
results with wind tunnel test results 

由 图 11 可 知 ,CFD 数值 模拟 得 到 的 飞机 升 阻 比 
与 风 洞 试验 测 得 的 飞机 升 阻 比 在 迎 角 较 小 时 保持 相 
当 高 的 一 致 性 。 在 迎 角 接近 失速 迎 角 时 ,由 于 实验 
得 到 的 阻力 力 系数 大 于 CFD 数值 模拟 的 结果 ,因此 
升 阻 比 在 大 迎 角 时 存在 一 定 差距 。 升 阻 比 的 最 大 误 
差 出 现在 迎 角 为 10" 时 ,最 大 误差 约 为 20% 。 通 过 
数值 模拟 与 风 洞 试验 对 比 可 知 ,飞机 在 巡航 速度 下 
的 最 大 升 阻 比 可 达到 23 ,最 大 升 阻 比 对 应 的 迎 角 约 
为 4"。 一 般 而 言 , 最 合理 的 有 利 迎 角 应 接近 0°, 
为 迎 角 为 0" 时 飞机 对 应 的 阻力 系数 也 相对 较 小 。 
初步 分 析 有 利 迎 角 为 4* 的 原因 可 能 是 机 驾 安 装 角 
设置 偏 小 导致 ,可 尝试 适当 增 大 机 恬 安 装 角 。 
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一 se 一 CFD 数值 模拟 结果 
一 e 一 风 洞 试验 结果 


迎 角 /(9) 
图 11 升 阻 比 数值 模拟 结果 与 风 洞 实验 结果 对 比 


Comparison of numerical simulation results of lift-to-drag 


Fig. 11 


ratio with wind tunnel test results 
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本 研究 分 析 了 某 电 动 飞机 的 气动 特性 并 与 风 洞 
实验 进行 对 比 验 证 ,可 得 出 以 下 结论 。 

1) 相对 于 传统 结构 网 格 ,使 用 Poly-Hexcore 网 
格 可 以 节约 大 量 的 网 格 生 成 时 间 同 时 还 能 减少 1/5 
的 计算 时 间 , 通 过 与 风 洞 试 验 结果 对 比 计算 精度 也 
足够 准确 。 在 未 来 ,Poly-Hexcore 网 格 有 望 得 到 广泛 
应 用 。 

2) 本 研究 采用 有 限 体积 法 离散 求解 雷诺 平均 
Navier-stokes 方程 并 选用 Spalart-Allmaras 清流 模型 
对 某 电 动 飞 机 流 场 进行 数值 模拟 ,从 电动 飞机 流 场 
的 云图 及 机 波 压 力 分 布 信息 来 看 ,本 研究 使 用 的 
CFD 数值 模拟 方法 可 以 较为 准确 地 反映 飞机 流 场 的 
流动 状况 。 从 数值 模拟 结果 与 实验 结果 对 比 来 看 ， 
CFD 数值 模拟 具有 较 高 的 准确 性 ,数值 模拟 得 到 的 
升力 系数 与 风 洞 试验 的 最 大 误差 小 于 5% ,阻力 系 
数 误 差 相 对 偏 大 ,最 大 误差 小 于 1596 。 

3) 该 型 大 展 弦 比 电动 飞机 气动 设计 有 较 高 的 合 
理性 , 升 阻 比 最 高 可 达 23 ,具有 较 高 的 气动 效率 。 
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